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With the aims of leading and supporting the development studies on supersonic air- and spaceplanes at JAXA, 
a 21st-century center-of-excellence program project “Research and Development of Technology Basis for 
Next Generation Space Transportation Systems” and its revision “A Flight Experiment Research Activity 
Creation Project” have been proposed. As their precursors, some wind tunnel elements in the proposed 
Aerodynamic Experiment Facility Complex are being constructed. One is a small-scale blowdown/indraft 
supersonic wind tunnel with rectangular nozzle flows of Mach 2 and 4 and of 80mm×80mm dimension. 
Another is a small-scale supersonic Ludwieg tube of Mach 2 and 3. These two wind tunnel elements will be 
operated also for hypersonics by addition of an air heater. And the other is the middle-scale supersonic wind 
tunnel with rectangular internal nozzle flows of Mach 2, 3, and 4 and of 400mm×400mm dimension. They 
will be integrated into the Aerodynamic Experiment Facility Complex and used for acquisition of 
aerodynamic data for configuration/flight path designs of flight experiment vehicles and supersonic 
air-/spaceplanes  
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では、JAXA における次世代宇宙輸送システム開発を
先導・支援するための所要基盤技術の研究開発を目
的として、2003 年度 21 世紀 COE プログラム拠点形
成計画「次世代宇宙輸送システム基盤技術の研究開発
Research and Development of Technology Basis for Next 






















2 21 世紀 COE プログラム拠点形成計画ならびに 
飛行実験研究創生事業計画の概略 
 












































2-2.  飛行実験研究創生事業計画 


















Fig.1. An image of Japan’s prospective TSTO spaceplane. 
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溝端 一秀，棚次 亘弘，杉山 弘，新井 隆景，湊 亮二郎 























































 Common High-Pressure Air Tank
Air Heater for Hypersonic Operation 
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Suppling High- 
pressure Air 
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Visualization Equipment 
 
Fig. 2. A schematic of the proposed aerodynamic test facility complex.  
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Table 1. Comparison of the wind tunnel elements included in the proposed aerodynamic test facility complex. 
Wind Tunnel Flow Mach number Duration Dimension of Nozzle Flow 
Turnaround 













































これまでにマッハ 2 と 4 の２種類のラバルノズルを
整備しており、マッハ 2 と 4 の運転が可能である。そ














ハ 2 および 4 の擬似衝撃波の様子を Fig.6 に示す。 
 
 
Fig. 3. A schematic of the present small-scale supersonic 
wind tunnel. 
 
Table 2. Flow conditions attained by the small-scale 







Fig. 4. The test section for internal flow experiments. 







Mach 2 196kPa 26.7kPa 166K 2.53×105/cm 
Mach 4 499kPa 3.3kPa 70.3K 2.36×105/cm 
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(a) A pseudo-shock in a Mach 2 supersonic internal flow. 
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Flow 
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(b) A pseudo-shock in a Mach 4 supersonic internal flow. 
Fig. 6. Schlieren photographs of pseudo-shocks in the 










































移管前の超音速風洞の構成図（５）を Fig. 7 に、その室
内部分の概観を Fig. 8 に示す。 
 
Fig. 7. Schematics of the supersonic wind tunnel at the 
former Institute of Space and Aeronautical Science, 
University of Tokyo（５）. 
 
 
Fig. 8. Outline configuration of the indoor components 
of the supersonic wind tunnel at the former Institute of 
Space and Aeronautical Science, University of Tokyo. 
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Fig. 9. An x-t diagram of the wave propagation and a 
schematic of pressure distribution in a typical 

















6.2  非粘性準一次元流れの解析 
上流弁方式ルートヴィーク管において、弁を急開口
した直後の複雑な過渡現象が終了し定常流が得られて














Fig. 10. A schematic of the steady-state flow field 





u ，M ， A， Reで記し、領域①～④における量を
subscript 1～4 で区別する。また、比熱比、気体定数は
γ，Rで表し一定値とする。 











11 MTTMT γγγ  ・・・（1） 











aua  ・・・（2） 
3. 流れの断面積比とマッハ数の関係式： 






















A  ・・・（3） 


















A  ・・・（4） 
4. 流体力学の基本式： 
a
uM = ， RTp ρ= ， RTa γ= ・・・（5），（6），（7） 
5. ノズル膨張に伴う温度低下による窒素の凝結に関
する式：窒素の凝結温度 liqT は圧力 1p に依存し、
0046.01＞p atm の場合経験的に次式で示される（７）： 
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6.3  作動条件の選定 




同様の解析によって、高度 20km および高度 30km
の実飛行条件を模擬する作動条件をマッハ数 3.7 程度
までのマッハ数について選定した。高度 20km の場合
について Table 4 に示す。 
 
Table 3. The selected design points for experimental 
construction of a Ludwieg tube. 
Exit Mach number 2 3 4 6 
Reservoir pressure [atm] 11.5 15.0 20.0 80.0 
Reservoir temperature [K] 290 290 300 520 
Exit pressure [atm] 1.0 0.28 0.12 0.047 
Exit temperature [K] 144.3 92.7 70.0 62.2 







N2 liquefaction temperature [K] 81.7 72.0 66.9 61.8 
 
Table 4. The selected design points correspondent to real 
flights at an altitude of 20km. 
Exit Mach number 1.35 2 3 3.7 
Reservoir pressure [atm] 0.3060 0.6285 2.9505 5.8341 
Reservoir temperature [K] 354.57 435.51 677.46 823.15 
Exit pressure [atm] 0.0546 0.0546 0.0546 0.0546 
Exit temperature [K] 216.65 216.65 216.65 216.65 





N2 liquefaction temperature [K] 62.5 62.5 62.5 62.5 
 
6.4  主要構成要素の試作 
ルートヴィーク管全体の概観を Fig. 11 に示す。貯気
管は、呼び径 80A（外径：89.1mm，厚さ：11.1mm）、
長さ 4mの SUS 管 3 本をフランジ接続することによっ
て長さ 12m とする。これらの管は、強度的余裕を考え、











は 50msec 強になるものと予想される。 






























































Fig. 12. A nozzle exit flow of Mach 2 with the reservoir 















 immediately in front of the highspeed opening valve
 0.5m distant from  the highspeed opening valve
 1.5m   2.5m   3.5m   4.5m   5.5m
 6.5m   7.5m   8.5m   9.5m   10.5m
 11.5m      Theory     atmsphere
 
Fig. 13. Pressure histories with the reservoir condition of 
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